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摘 要：综述了美国、德国、法国和日本的火箭发动机机构和试验装置。概括了火箭摧

进试验技术的发展趋势，指出了我国与航天技术发达国家在硬件装备、试验能力及技术水平

方面存在的差距。
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test facilities abroad
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Abg啪眦： R0cket e“gine orgallization粕d test facilitie8 in t}le United States，Ge瑚any，‰ce
and J8pan are presented，and development trend《rocket en百ne test techn010科is summarized．The

gap jn dur test facility and techn0109y is also put fo】喇afd．
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1引言

火箭发动机的研制过程需要进行大量地面试

验。这些试验技术复杂。耗资巨大．因此世界各

国都十分重视试验装备的建设和试验技术的研

究。各国为研制火箭发动机建立了大量的试验设

备，形成了众多试验基地。本文介绍了部分国家

一些主要的火箭发动机试验机构和装备能力．目

的在于了解该领域的现状和水平，找出我们的差

距和不足，以便更好地发展和提高我们的装备能

力与试验技术水平。

2美国火箭发动机试验机构及试验

能力

美国在世界上拥有最多和最庞大的火箭发动
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机试验机构和试验装置。大部分隶属于美国国家

航空航天局(NASA)和美国空军，具有相当规

模的试验能力。

美国的主要试验机构有斯坦尼斯空间中心

(SSC)推进试验联合体、马歇尔空间飞行中心、

白沙试验场、阿诺德工程发展中心。

2．1斯坦尼斯空间中心【SSC】推进试验联合体

该联合体位于美国南密西西比，是NAsA最

好的火箭推进试验和商业遥感中心，其试车台主

要有：

2．1．1 A一1试车台

单工位垂直点火试车台。可进行稳态点火试

车。试件最大直径10．06m，最大推力4，890kN。

试车台延伸地下15．24m．火焰导流器冷却水流量

6．31m3／s。

该台最初是为试验阿波罗土星五号第二级

(s一Ⅱ)设计的，为适应x一33发动机及气动塞式

喷管发动机的预研试车曾做过改造。

最大动载荷：4，890kN垂直(向上)；

7，555kN垂直(波动)；3，106kN水平。

2．1．2 A一2试车台

单工位垂直点火高空试车台。可进行稳态点

火试车．试件最大直径10．06m。火焰导流器冷却

水流量13．88mVs：消防水流量283．88m3／min。装

备有危险气体和着火探测系统。

装备有与发动机喷管相连的扩压器，在试车

期间模拟高空条件使用。

2．1．3 B一1，B一2试车台

高89．9m．连吊车在一起总高124m．起重能

力18l。400虹，是一个双工位、垂直、静态点火

试车台。可进行大型液氧，液氢发动机及液氧，煤

油发动机试验。试验件最大直径10．06m。B—l台

承担SSME试验；B一2台用于低成本技术计划

(hw Cost Technolo科Pro伊alll)研究。

2，1．4 E—l试车台

用于“可重复使用运载器(RLv)计划”的

火箭发动机组合件地面试验以及高压和大流量低

温流体(如氢、氧、惰性气体和工业水)组合件

研制试验，以及液氧，气氢小型推力室和4，449N

推力固液发动机试验。．

2．1．5 E一2试车台

该台过去是为了研制用于国家空天飞机

(NASP)的材料而建设的．在极端温度条件下进

行材料试件试验。该试车台是一座高度灵活的系

统．只需很少的硬件变化就很容易适合各种开环

控制和闭环控制的试验方案。

2．1．6 E一3试车台

用于小型、固液、组合件及小发动机试验。

2．2马歇尔空间飞行中心

马歇尔空间飞行中心是NAsA最大的中心之

一，有40多个试验装置。能进行所有类型的火

箭和空间运输技术试验(从小的组合件到发动机

整机)。它有以下三个试验区：

2．2．1西试验区

主要试验装置有F一1发动机试车台、先进发

动机试验装置(4670试车台)和3氢冷流试验装

置(4626试车台)。

(1)F一1发动机试车台

垂直点火试车台．高72．85m．基础面积

427m2。能进行6．664kN推力液氧，煤油发动机试

车．经过改造可适应13，328kN推力试车。

(2)先进发动机试验装置(4670试车台)

原为S—IC级静态试车台，现称为“先进发

动机试验装置”．是世界上仅有的大型液体火箭

发动机试验台。曾用于试验美国最大火箭“土星

V”的第一级(直径为1o．6m，长42．06m)，试

车台总高度达121．9m。

钢制导流槽重达l，720，000奴。冷却水通过导

流槽板上的387，000多个流水孔加压喷出。导流

槽钢板厚25．4mm，流水孔直径4mm。

试车台试验能力：

液氢：试车台外液氢贮量1，700m3；试车台

上液氢贮量283．9m3：

液氧：试车台上液氧贮量87．1m，：

气体：氢气，氮气，氨气，空气；

燃料：火箭推进剂用煤油贮量567．8m3；

导流槽冷却水流量：1．03嘶，3，Inin，压力：

1．28MPa：

测量通道：750个数字通道；108个模拟通

道．
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2．2．2东试验区 ·肼系统与302台共享。

进行发动机组合件和子系统试验，主要试验(4)328试车台

装置有： 环境压力试车台(地面台)，能试验多台不

⋯115试车台 同轴线的4．5kN发动机。试车台长8．8m，宽

多用途、多工位装置，能试验模型发动机、 8．2m，高6．1m。能适应的最大试验件为7．3m×

中压燃烧装置和低温贮箱。它既有冷流试验工 7，3mX4．3m。

位，又有热点火工位；光学和激光诊断系统用于 2．3．2 400试验区

羽流分析。 由一个地面台、三个高空台、高空模拟系

(2)116试车台 统、控制中心、相关仪器、控制和装置试验系统

组合件试验台。用来试验高压火箭发动机系 组成。

统组合件、涡轮泵、阎、低温推进剂系统组合件 (1)40l试车台

和燃烧装置。 配有直径10m、高11．6m的碳钢高空舱，能

(31 500试车台 试验带有推力向量控制的推进系统．110kN推力

五工位固液发动机和发动机组合件试验装 的发动机垂直向下点火。该台试验件最大尺寸为

置．用来进行危险的液氢、液氧和固体及固液推 4．57m×4．57m×13．7m，有三个内部平台可根据试

进子系统、涡轮泵轴承，涡轮泵密封试验。 验需要重新调整装配。试验件(重达18，143kg)

2．3白沙试验场 的垂直定位精度为2．54mm可进行多轴推力测量。

作为休斯敦约翰逊空间中心的组成部分，拥 试验件与试验舱温度调节范围：3．6～390C；氦系

有较大的固体和液体火箭推进系统的空间模拟真 统压力：41．34—20．7MPa：氮系统压力：5．5一

空点火能力。它有两个试验区： 1．03MPa。

2．3．1 300试验区 (21 402试车台

由一个高空台、两个地面台、高空模拟系 高空试车台。高空舱直径2．9m，长7．6m。

统、控制中心、相关仪器、控制和装置试验系统 能试验大到4．45kN维力的自燃推进剂发动机；

组成。 也可进行最大直径1．22m、推力儿lkN的固体火

f1)30l试车台 箭发动机水平点火。

地面试车台．可试验推力为110kN的发动机 (31 403试车台

和推进系统，用于进行航天飞机尾舱试验；活动 配有直径10．1m、高11．6m的碳钢高空舱，

屋顶允许安装大型试验件；使用录像和红外线摄 能试验带有推力向量控制的推进系统和110kN推

相机进行试验监控和记录。 力的发动机。试验件最大尺寸为4．5m×4．5m×

(2)302试车台 13．7m。有三个内部平台，可根据试验的需要重

高空模拟试车台，能试验直径近6m的推进 新调整装配。活动舱盖允许安装大型试验件，可

系统。内有三个平台用于试件进出。 进行多轴推力测量。

·真空试验舱：直径10m，高11．6m(延伸 (4)405试车台

为17．7m)。 水平点火试车台，有直径2．5m、长8m的高

(3)303试车台 空舱，既能试验110kN推力的固体火箭发动机，

水平高空模拟试车台，能试验单台发动机， 又能试验4．5kN推力的自燃推进剂发动机；可进

也能试验总推力为4．5kN的多发动机试验件。 行固体火箭发动机x射线照像分析；使用录像、

·真空舱：直径3．35m，长11．9m； 红外线相机进行试验监控。

·最大试件尺寸：直径2．13m．长7．6m： 2．4美国空军阿诺德工程发展中心{AEDC)

-氮气供应压力：1．03MPa； 它是世界上最先进、最大的飞行模拟试验装
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置联合体，有空气动力学和推进风洞、火箭和涡 体推进剂火箭发动机进行38．1km模拟高度下的

轮发动机试车台、空间环境舱、电弧加热器、弹 静态试验．能承受的最大推力为556kN，也能进

道试验装置及其它专用试验装置共53个。其中 行1135kN推力火箭发动机短时间点火试验。

27个试验装置的试验能力是任何地方都无可比拟 (5)J-6试车台：水平试车台，用于大型固

的。主要有：J2一A试车台、卜3试车台、J_4试 体火箭发动机试验(内装具有爆炸危险的推进剂

车台、J一5试车台、卜6试车台。 36287k曲。距离AEDC的其它装置2．4km，对

(1)J2一A试车台：由一个6．1m管道内的直 AEDc的其它试验装置不会构成危险。

径5．58m、长9．75m低温冷却筒组成。在试验舱 试验能力：

内可以在6lkm的高度下短时间直接点火小发动 ·模拟高度：30．5km；

机，推力66．7kN。 ·直径：7．92“；长：18．9m

(2)J_3试车台：为垂直结构，可在高空模 ·最大推力：2225kN

拟条件下进行890kN推力的火箭推进系统或发动 ·250000数据子样，秒(250kHz)

机的试验．发动机的最大喷管直径为2．54m。 试验类别包括：长程高模试验、大面积比喷

(3)J-4试车台：垂直试车台，用于大型液 管试验、高空模拟性能试验、点火性能试验、旋

体火箭发动机及推进系统整机在模拟高度环境下 转试验、喷管开发试验、级间分离试验、传热和

进行静态试验。 试后热反浸试验、振动和动力学试验和失效分

试验能力： 析。

·模拟高度：30．5km； 关键特征：

·轴向推力：6675kN；侧向力：222．5kN； ·温度调节系统能使试验舱内空气温度从发

滚动力矩：56515N·m； 动机安装到点火前抽到高空条件一直保持在规定

·试验件温度调节：10一593℃ 范围：-9．443．3℃(±2．8℃)。

关键特征： ·试验舱采用了许多先进的诊断工具，包括

·试验舱直径14．63m．高25m： 声学传感、实时x光照相、激光定位系统、红外

·混凝土喷水舱直径30．48m，深76，2m； 与紫外成像及高速视频录像。

·推进剂系统可用于液体和低温推进剂试
3德国火箭发动机试验机构及试验

验．
台*由

·1．892d高位水池向扩压器和引射器供应冷 “。“

却水．流量514．7mVmin： 德国有两个试验基地：一个是宇航研究院

·9．462m3地面蓄水池供水系统．供应燃气喷 (DLR)所属的兰渡尔豪森(IAMPOLDHAusEN)

水环和火焰导流器用水，流量为1，892m‰in； 试验基地；另一个是MBB公司所属的奥特布隆

·中心数据采集系统有500多通道．采样速 (OTTOBRUNN)试验基地。

率100kHz： 3．1兰波尔豪森试验基地

．自动控制系统调节RP一1火箭燃料、液氢、 德国联邦技术部领导下的德国宇航研究院是

液氧的压力； 德国航空与航天科学研究的专门机构，拥有五个

．计算机控制的预编程倒计时控制程序，正 研究中心和六个分支机构，共有19个研究所。

常和紧急关机； 拥有很多大型试验设施。如各种亚音速、超音速

．试验舱与中心计算机问用数据光缆连接； 风洞、航空发动机及火箭发动机试车台、研究试

．蒸汽引射扩压器系统。液膜冷却燃气导流 验飞机、飞行模拟器的试验台、航空测控指挥中

器板，悬挂在喷水舱内的三级燃气喷水。 心、探空火箭发射场等。

(4)卜5试车台：水平试车台，用于大型固 宇航研究院最重要的试验中心位于斯图加特
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(stutt朗rt)东北的兰波尔豪森，共有5个试车

台、13个试车工位。

3．1．1 P1试车台

共有6个试验工位。用于进行10N400N姿

控发动机和远地点发动机试验．其中Pl一5台为

高空模拟试验装置。发动机垂直装在试验舱内，

发动机点火．试验时的压力可以维持在100—

150Pa的水平，模拟40km高空环境。

3．1．2 P2试车台

海平面试车台+主要用于400～2舯ON推力

的姿控发动机试验。承担了阿里安一5上面级L7

发动机的试验任务，L7发动机使用四氧化二氮／

一甲基肼推进剂，推力27kN。

3．1．3 P3试车台

大型双工位液氢，液氧发动机试车台．用于

HM60燃烧室的地面试验和高模试验。具有蒸汽

引射高模试验能力。最大试验推力可达60kN。

液氢系统由高压氢气增压．液氧系统由高压

氨气增压。系统装有操作阀门、流量计、超音速

喷嘴等，试验后用氢压机对氢气进行回收；液氢

增压容器附近设置有气氢置换和排氢汇总管路。

推进剂供应能力：

液氢工作贮箱容积和工作压力：12mⅥMPa；

液氧工作贮箱容积和工作压力：4m3／4MPa；

液氧贮罐容积30一．压力4MPa；

液氢贮罐容积35m3，压力4MPa；

液氢输送管路直径：150mm：

液氧输送管路直径：120mm；

氢气回收贮罐第一级100m3／4MPa；第二级

200mVl．6MPa

有三个氢气高压气瓶和二个高压氮气瓶。每

个容积和压力6m一80MPa。氢气压缩机压缩能力

350m孙。

3．1．4 P4试验台

P4试验台于1964建成．推力2000kN，双工

位，试验介质为可贮存推进剂四氧化二氮和一甲

基肼。在同一建筑内有以下两个试验工位：P4一l

工位和P4_2工位。

(1)P4一l试验工位：用于海平面条件的试

验．试验过阿里安一4助推器试验。2000年重建，

可进行新一代低温推进剂(液氢，液氧)上面级试

验。改建后的试验台既能进行发动机(200kN推

力)试验，又能进行火箭的各级试验。

(2)P4—2试验工位：用于高模试验，配有

一个高度为4．9n1，外轮廓2．8m×2．8m的高空舱，

采用2，2MPa、2lO℃蒸汽引射。1995年改造后也

能进行海平面条件的试验。

1999年对所有测量、控制系统进行了更新，

使用前端，后端系统．有7台前端uNIX计算机和

l台后端计算机。整个计算机系统通过高性能光

纤网连接。测控系统可实时执行命令，精度

lms．所有数据在线处理。

3．1．5 P5试车台

为研制HM印发动机建造的垂直式双工位氢，

氧发动机试车台．有一个海平面试验工位和一个

高空模拟试验工位。

最大推力1000—1500kN。最长试验时间

900s．可进行双向摇摆．摆角±8。。液氢贮存能

力为600m3．液氧贮存能力为200m3，最大推进

剂流量分别为液氧：200k舶；液氢：40k幽。有

氮气、氢气、氩气和丙烷供应系统，最高压力

7MPa。具有完善的坝4控设备．包括中央测控计算

机系统、信号调节装置和计算机辅助设备、数据

处理计算机和磁带记录设备．带有闭路电视、内

部通讯和计时器的中央控制设备等。

3．1．6 P8试车台

用于研究高压、氢，氧燃烧领域低温燃烧状态

下主要的化学和物理过程。有两个独立的试验工

位．基础设施十分先进。试车台可供应液氢、

液氧、液氮等液相低温介质．用于冷却的去离子

水(流量50kg，s、压力20MPa)。以及气氢、氮

气、氦气等气态介质。液氢、液氧、气氢供应压

力可达36MPa．通过闭环控制高精度调节阀，快

速调节质量流量，其中液氢为200小～3k出；液

氧为2009，s一8k咖；气氢为5瞻，p1．5k咖，稳态工

况精度优于1％．一次试车可实现几种不同的工

况。用液氮可使气氢温度在一173—123℃范围内

调节。所有供应系统采用落压可控式操作模式，

容器压力由进气量控制。测控系统采集速率分

1kHz和50kHz两种．在采集测量数据和试车台
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数据的同时，还监控与安全有关的数据。可实现 它是HM7发动机的主要研制基地，有六个

边界条件检测和紧急关机。测控系统有三套独立 试车台，即PF20台，雕耳l台，PF42台，PF43

的计算机系统．主系统(两台计算机组成)用于 台PF52台和PF50台。

试车准备和数据评估，另两套系统用于数据采集PF20台用于阿里安第一级试车。，

和控制。所有的计算机通过标准公用网莲接，通PF4l台用于HM7发动机地面试车和高空模

过映射式存贮器实现高速数据交换。 拟试车，为垂直试车台，于1976年投入使用，

3．2奥特布隆I叩mBRuNNl试验基地 除能进行发动机试车外，还可进行涡轮泵组合件

位于慕尼黑奥特布隆．属MBB公司。基地 试验。其导流槽是非冷却式的，用7000，000kg混

建有HM7双工位推力室试车台(P59台)，可进 凝土筑成。该台有两个50m3的真空绝热液氢贮

行推力室海平面试验和高空模拟试验。设有两个 箱：一个用作涡轮泵试验时的液氢工作贮箱；另

高压液氢贮箱和液氧贮箱。工作压力为40MPa。 一个用作试验过程中的液氢网收贮箱，液氢回收

液氧用气氮增压，液氢用气氢增压，为此配有设 率可达40％。此外还有两个201113的真空绝热液

计工作压力为80MPa的气氮和气氢贮罐。 氧贮箱。推进剂导管均为真空绝热结构。

在高空模拟试验中．采用自身引射扩压器，PF42台用于加固贮箱推进剂系统试验。

真空度可达2—2．5kPa。试验舱直径为1．2m，二次PF_43台用于H8子级推进系统试车，其结构

喉道扩压器的直径为0．76m。长9．8m，水冷式夹 与PF睨台大致相同，因而可互相替换使用，两

套结构。启动扩压器前。先用氢气吹除系统对扩 台之间相距为100m。

压器进行吹除，吹除气流量为20k幽。PF41、PF42、PF43三个低温试车台共用一

为进一步适应HM60发动机研制需要，P59 个地下测控中心。中心距三个台的距离均为

台进行了扩建．扩建后的P59．1台用于缩比尺寸 150In，可测量、记录和整理1100个参数。装有

为l，30的推力室试验。P59—2台用于燃气发生器 两台MnRA—15计算机：一台用于数据采集系

和推力室试验，P59—3台则用于涡轮泵试验。 统；另一台用于监视系统，两台可互换使用。

4法国火箭发动机试验机构及试验个工蓉艺曼是：篓：篓嚣茹主翥喜
日b／J 泵试验工位和液氢液氧涡轮泵联合试验工位。联

法国有两个试验基地：一个是距法国巴黎以 合试验工位还可承担发动机短程摇摆试车。

南50公里处的维拉罗什(vIuAROCHE)试验 PF52台分上下两层，下层放置低压液氢液

基地．另一个是距巴黎西北约80公里处的维尔 氧贮箱和高压气瓶；上层放置高压液氢液氧贮箱

农(vERNON)试验基地。 和三个工位的管路；高压液氢贮箱与高压液氧贮

4．1维拉罗什(VILLAROcHE)试验基地 箱用“u”形钢筋混凝土墙隔离。为安全起见，

共有12个试车台。其中有HM7发动机的永 各试验工位间用钢筋混凝土防爆墙隔开。

平地面试车台和高空模拟试车台。这两个台最早 试验台还设有多功能排气烟囱，用于排放燃

硐于HM4发动机试验。此外还有涡轮泵试验台， 气发生器的废气和高低压液氢系统吹除置换时的

轴承、端面密封、齿轮箱等组合件试验台，燃气 气氢；台外设置有气氢压缩机站和回收容器；在

发生器试验台，推力室试验台。每个试验台还有 距试验台100m处还设有氢气燃烧池；控制指挥

低温推进剂贮箱以及高压配气等设备。所有试验 中心在其前面130m处。

台均由同：个考竺=|：『竺掣室进?呈竺，，苎耋。?51 5日本火箭发动机试验机构及试验
个测量通道，能同时记录450个参数，数据处理 ⋯，

。 。

南一台CAE5lO计算机进行。
”【‘川

4．2维尔农(vERNON)试验基地 日本火箭发动机试验机构主要有；日本宇宙

  万方数据



48 火箭推进2007年10月

开发事业团种子岛空间中心，位于鹿儿岛；科学

技术厅航空宇宙技术研究所角田推进中心，位于

官城县的角田。

5．1种子岛空间中心的LE一7试车台

试验时间：300s

推力：1，100kN

推进剂流量：250 k靠

导流槽冷却水流量：72m3m

5．2角田推进中心的高空试车台

主要设备：水冷式水平自引射二次喉道扩

压器；二级蒸汽引射器；热蒸汽锅炉和18个蒸

汽贮罐；真空舱；测量控制系统。

试验能力：

·最大试车时问：600s；

·真空舱压力：点火前为1．74xl护Pa；稳定

工作时为6．67xIO干a；滑行时为3．33×104Pa；

·试验推力：100kN。

5．3角田推进中心的固体发动机高空试车台

用于M—V火箭上面级固体推进剂发动机燃

烧试验。

主要设备：水冷式水平自引射二次喉道扩压

器：二级蒸汽引射器；酒精，液氧用作气体发生器

的驱动源：

主要性能：固体推进剂发动机的燃烧试验可

达608；真空度4．799kPa；推力100kN。

6火箭推进试验技术发展趋势

综上所述，国外液体火箭发动机试验设施配

套齐全、基础设施完善、规模大、能力强、可扩

展性好。国外试验技术的发展趋势可以概括为：

f11为满足新型号研制需求。尽量改造老试

车台。试验领域不断拓展。试验能力持续提高。

(21试车台系统柔性化，一台多用；既能试

验渡氢／液氧，浚氧，煤油，液氢，液氧，煤油，又

能试验可贮存自燃推进剂。既能试验发动机又能

进行火箭级试车。采用闭环调节控制流量、压

力、混合比．试验条件调整能力不断增强。

(3l试验设施相对集中，在试验中心内有火

箭发动机整机试车台，也有组合件试车台。还有

风洞和冲压发动机试车台。甚至和火箭发射场建

在一起。公用设施(如高压气源、水系统、推进

剂储运系统、动力系统、数据采集系统)共用。

(41数据采集系统的能力不断扩大。可最大

限度获取信息，减少试车次数，降低研制成本。

(51不断应用新产品、新技术提升试验能力，

如高速工作站、网络技术、光缆通讯、集散控

制。采用先进的测试手段，测试对象由点到面、

场．加强数据分析及性能评定。

(6)除用于压力、温度等的标准技术外，还

采用了基于激光的光学诊断技术以得到更多的定

量或定性的有关成分、温度、速度、推进剂化学

性质以及分布在液氧射流周围的雾滴尺寸和火焰

前端的结构和位置。还采用其他光学诊断技术，

如高速摄影、粒子速度成像、激光多普勒风力测

定、光谱法(如相干)等。

f71用激光诱导荧光仪测定发动机喷管下部

羽焰流场温度、速度及产物的浓度和分布。

f81用红外成像系统检测试件温度及其分布。

(91用高速电视和电影摄像机检测发动机工

作中试件的结构完整性、结构响应特性及目测羽

流响应特征。

fi o)采用放射或吸收技术确定液体火箭发动

机羽焰中静态温度与燃烧物浓度的辐射面。

(11)采用紫外线吸收共振电子转换的氮氧化

物和氢氧化物光谱仪测定高焓气流的密度和热力

学状态。

f1 21用插入式探针和梳状探测器定量测量喷

管出口面附近及边界层的马赫数、静态压力和局

部喷射物的浓度。

(13)将实时X光照相技术和超声波测量运用

到液体火箭发动机试验中。如评估喷管结构完整

性和厚度变化等。

(1 4)重视高空环境模拟试验，试验能力不断

增强。

(15)重视试验设备的研制．如蒸汽发生器、

高压低温容器。

f161不断完善试车台环境，增强安全防护措

施。发动机试车健康诊断系统研究进一步深入。
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7国内外差距

我国液体火箭发动机试验技术取得了很大进

展．基本能满足现有型号研制要求，但与美国、

法国、德国、俄罗斯等航天技术发达国家相比，

无论是硬件装备、试验能力还是技术水平都还有

明显的差距，主要体现在：

(11试验设施不完善，试车台规模小，可扩

展性差。

(2)高空环境试验能力比较薄弱。

(3)试验条件调整能力差，试验系统难以柔

性化，测控能力不足；测试前端手段单一，一次

试车获取信息有限．且缺乏对测试数据的深入分

析研究和综合利用。

(4)试车台污染治理未有效开展，安全防护

与应急措施不足，发动机试车健康诊断系统研究

刚刚起步。
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(2)随着补燃室长度的增长，固体碳的燃尽

率增大．固相对气相的传热增大，这有利于燃烧

效率的提高。

表1．2中固体碳粒子的燃尽率偏低．这是由

于本研究中的燃料流为灰分、挥发分、碳三者的

混合物，碳粉的含量较少，与实际冲压发动机的

c、Mg、灿等固体颗粒燃料有很大差别；其次，

计算时把补燃室尺寸减小进行模拟。以期减少计

算时间，这减小了碳粒子在补燃室内的停留、燃

烧时间，故对碳的燃尽率有较大影响。

6结论

模拟了固体碳颗粒参与燃烧时补燃室内的燃

烧流场情况。通过上述论证可以得出：增大固体

颗粒直径．燃料的燃烧效率明显减小，碳粉燃烧

不充分，不利于降低特征信号：增大补燃室长

度．固体颗粒在补燃室内的平均停留时间增大．

燃尽率增大，燃烧效率提高。
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